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[0], [0/90], [±45] Epoxy/Carbon 20~220 - [2] 
[0], [90] Epoxy/Carbon 80~270 K - [3] 
[0m/90n]s, [0/±45/90]s, 
[0/90/±45]s 
Epoxy/Carbon 25~150 - [4] 
[0/90/0/90]s, [(0/90)10]s Epoxy/Carbon -156~121 1500 [5] 
[0GL5/0/45/-45/0/45/90/ 
-45/0/45/-45/0]s 
Epoxy/Carbon -54~177 1000 [6] 


























-25~50 1500 [11] 






















































ここでは，試験片長さ方向に x 軸，幅方向に y 軸とし，繊維方向 L 軸，繊維
方向に直角方向を T 軸と定義した．σL，σT，τLTはそれぞれ L 方向にかけた応力，
























































)1/(11 TLLTLEQ   (10)
 
)1/(22 TLLTTEQ   (11)
 




LTGQ 66  (13)
 
 
ここで :配向角， LE :0º層の繊維方向弾性率， TE :0º層の繊維方向と垂直方向の
弾性率， 
LT :ポアソン比(L 方向に引張ったときの T 方向の収縮の割合)， 




の剛性係数を考える．積層板の積層方向に z 軸を定義し z 軸原点を板厚の中心に
とるとする．ここで z 軸原点から k 番目の層までの距離を zkと定義すると応力































































































































































また A を積層板の板厚 t totalで除すと積層板の剛性係数となる 
 





















































  (19)  
x :試験片 x 方向の熱膨張係数， y :試験片 y 方向の熱膨張係数， xy :試験片 xy
方向の熱膨張係数， L :繊維の繊維方向の熱膨張係数， T :繊維の繊維方向と垂
直方向の熱膨張係数 
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すると 2h と GIの関係は，Figure 2.2 のように表すことができる． 
よってクラック発生時に解放されるエネルギーは，クラック密度増加に伴っ




Figure 2.2 Relationship of Clacks Displacement and Energy Release Rate Per Unit Area 







































































































































炭素繊維M46J を用いた．それぞれ CM 試験片，IM 試験片，EM 試験片とした． 
また運用時の寸法精度の低下による観測精度の低下を防ぐ為，熱膨張率がほ






れ 3 点で計測し，平均を算出して求めた．各試験片の概要は，Table 3.1 に示し
た．Figure 3.1に，試験片の模式図を示す.試験片 CM，IM，EM ともに，試験片





Table 3.1 Outline of Specimens. 
Specimen CM IM EM 
Size [mm
3
] 4.5×1.5×160 3.5×1.5×160 
Lay up [0/30/90/-30/0]4S [0/30/90/-30/0]8 



























































































































本試験で扱う CM 試験片の積層構成は[0/30/90/-30/0]4S である．本試験条件下
で冷却された際に各層に発生する熱応力値を積層板理論を用いた(2)~(13)式，
(16)式，(18)~(22)式から算出し，z 方向，y方向，yz 方向の熱応力値を，Figure 3.2
に示す．3.4で詳述するが，0º層の繊維方向の熱膨張係数αL，: 0º層の繊維方向   
と垂直方向の熱膨張係数αTは測定値を用いた．また配向角，0º 層の繊維方向
弾性率 LE ，0º 層の繊維方向と垂直方向の弾性率 TE ，ポアソン比(L 方向に引張
ったときの T 方向の縮の割合) LT ，ポアソン比(T 方向に引張ったときの L 方向
の縮の割合) TL ，せん断弾性係数 LTG 層数 n，は．それぞれ以下の値を仮定し







αT : 3.7×10-5  [1/K] 
:  0º，30º，90º，-30º 
LE : 252 [GPa] 
TE : 8 [GPa] 
LT : 0.49 
TL : 0.0098 
LTG : 4.56 [GPa] 
n: 40 
ttotal: 4.5 [mm] 
ΔT: 377ºC 














(b) Thermal Stress σy of Individual plys. 




(c) Thermal Stress τyz of Individual plys. 




























る CM 試験片，IM 試験片，および積層構成[0/30/90/-30/0]8 である EM 試験片に
対して，線膨張計 TMA-60(Shimadzu 製)を用いて試験片軸方向熱膨張係数の測定
を行った．これは軸方向熱膨張係数への熱サイクル負荷による影響を評価する
ためである．Figure 3.3 に測定部の概略図を示す． 



































 各サイクルにおける試験片の曲げ弾性率 E を測定するために，三点曲げ試験















E   (55) 
 
 
Figure 3.4 Schematic of 3-point bending test. 
R5 




















いて 100ºC まで加熱し，試験片に錘で 3.2 Nの負荷を与え，約 5000 時間の変位
データを採取し(55)式からクリープコンプライアンスを求めた. 
変位は変位計(KYOWA/DTH-A-10M19)を用いた．今回実験温度を 100ºC に設定







TtD   (56) 
 

























Figure 3.6 に示す．CM 試験片を模擬した 1/2 モデルを作成した．試験片は，積




物性値を与えた．各層の寸法は厚さ 0.1125 mm，幅 1.5 mm，長さ 160 mm とした
ため，モデル全体では厚さ 2.25 mm，幅 1.5 mm，長さ 160 mm とした．ソリッド
モデルの要素タイプは，伝熱解析では PLANE278 (6 面体 8節点)を用い，熱応力











た．また試験片成形温度が約 180ºC であるため，参照温度を 180ºC とした．熱
























Elastic Modulus EL  252 GPa 
Elastic Modulus ET  8 GPa 
Shearing Modulus GTL 4.56 GPa 
Shearing Modulus GTT 2.7 GPa 








Thermal Conductivity KL 85 W/m・K 




Specific Heat Capacity 840 J/kg・K 
Poisson Ratio νTL 0.0098 
Poisson Ratio νTT 0.49 

















































さ 0.1125 mm，幅 1.5 mm，長さ 1 mm としたため，モデル全体では厚さ 2.25 mm，
幅 1.5 mm，長さ 1 mmとした．クラックは 1 μm の開口変位を持つ厚さ方向に貫
通したクラックを長手方向中央に配置した．ソリッドモデルの要素タイプは，
解析では PLANE185 (6 面体 8節点)を用い，各エリアは全ての座標軸方向に対し























Cracked in 1st90º layer 
Crack Spacing= (1/Crack Density) 
 












られる初期クラックが，90º 層にわずかに見られた．また EM 試験片において樹
脂リッチ領域が確認されたが，わずかであり，影響は少ないと考えられる． 
各サイクルごとにマイクロスコープ(Keyence 製)を用いて撮影したクラックの
形態を Figure 4.1，4.2，4.3 に示す．今回示すクラックは，1 サイクル時から存在
したクラックの典型例である． 
Figure 4.1 から，CM 試験片においては 1 サイクルにてトランスバースクラッ
クが発生し，10 サイクルでわずかに開口変位が拡大しトランスバースクラック
が層間はく離に進展していることがわかる．100 サイクル付近でさらに層間はく
離が進展した．200 サイクル付近で開口変位がさらに拡大した．また 400 サイク
ル付近で層間はく離がわずかに進展した．しかしながら 600 サイクル以降では
400 サイクルと比べて顕著な変化は見られなかった．  






 Figure 4.3 から，IM 試験片において 1 サイクルで発生したトランスバースクラ
ックが 10 サイクルで層間はく離に進展していることがわかる．100 サイクル付
近でさらに層間はく離が進展した．開口変位は 1~5 サイクルでわずかに拡大し

















(b) Crack growth of 1st90º of specimen CM at 10cycles. 


















(d) Crack growth of 1st90º of specimen CM at 200cycles. 



















(f) Crack growth of 1st90º of specimen CM at 600cycles. 









































(h) Crack growth of 1st90º of specimen CM at 900cycles.  





























(j) Crack growth of 1st90º of specimen CM at 1100cycles. 




























(l) Crack growth of 1st90º of specimen CM at 1300cycles. 











(a) Crack growth of 1st90º of specimen EM at 1cycle. 
 
 
(b) Crack growth of 1st90º of specimen EM at 10cycles. 













(d) Crack growth of 1st90º of specimen EM at 200cycles. 















(f) Crack growth of 1st90º of specimen EM at 600cycles. 














(h) Crack growth of 1st90º of specimen EM at 1000cycles. 






















(i)Crack growth of 1st90º of specimen EM at 1300cycles. 




(a) Crack growth of 1st90º of specimen IM at 1cycle.  














(c) Crack growth of 1st90º of specimen IM at 10cycles. 














(e) Crack growth of 1st90º of specimen IM at 100cycles. 













(g) Crack growth of 1st90º of specimen IM at 300cycles. 













(i) Crack growth of 1st90º of specimen IM at 600cycles. 













(k) Crack growth of 1st90º of specimen IM at 1000cycles. 











(l) Crack growth of 1st90º of specimen IM at 1300cycles. 
Figure 4.3 Continued. 
 
600 サイクル負荷後の結果と，1300 サイクル後の 1st 層と 2nd 層の写真を Figure 






















































































































































































































































































































































































































ランスバースクラック密度を算出した．結果を Figure 4.5 に示す． 














しかしながら EM 試験片では，800 サイクル時で 700 サイクル時と比較してク
ラック密度がわずかに上昇し続けており，1300 サイクル時でも緩やかに増加し
続けている． EM 試験片では樹脂表面部での劣化が確認されたため Figure 16 に








(a) CM specimen. 
             
(b) IM specimen. 





            
(c) EM specimen. 











(a) CM Specimen. 















(c) EM Specimen. 









 Figure 4.3,4.4 から EM 試験片特有の現象として，樹脂表面部の劣化がみられ
た．表面の劣化をより顕著に観察できる樹脂リッチ部の画像を Figure 4.7 に示す．


























CM 試験片と同一の繊維，樹脂を用いて成形された 0º 材における繊維方向と


















































Figure 4.9 Longitudinal thermal expansion coefficient of CM unidirectional 
specimens(90º). 
 



















































































CM, IM, EM 試験片における各サイクル時の弾性率の平均値及び，参考値とし
て CM 試験片の一方向材の弾性率を Figure 4.11 に示す. 1300 サイクルまで弾性
率変化をみると，100 サイクルごとの弾性率測定においては，顕著な変化はみ









(b) Elastic Modulus of IM Specimens. 





























(d) Elastic Modulus of CM unidirectional specimens(0º). 



















































(e) Elastic Modulus of CM unidirectional specimens(90º). 
Figure 4.11 Continued. 
4.4 暴露試験結果 
6500 分間冷却暴露試験を行った試験片 CM，IM，EM に対して，表面観察，
三転曲げ試験を行った．試験前と試験後のクラック密度の値を Figure 4.12 示す．
熱サイクル試験片の結果同様，IM 試験片において著しいクラック密度増加が見
られ，熱サイクル試験片のクラック密度変化の傾向との相関関係が見られた．

















                Before Exposure       After Exposure  
 
(a) CM specimen.  












































                Before Exposure       After Exposure  
 
 























Before Exposure       After Exposure 
 
(c) EM specimen. 
 








































(b) IM Specimen. 












(c) EM Specimen. 
 








(a) Elastic Modulus of CM Specimens. 































































































Before Exposure       After Exposure 







CM 試験片におけるクリープ試験結果を Figure 4.15 に示す．CM 試験片でク

























120ºC の試験片に-197ºC の熱伝達負荷を開始してから 1s 後，3s 後，10s 後の，
試験片厚さ方向の中心部および表面部における温度分布解析を行った．1s 後，3



































-165ºC                                   -64ºC 
 



















-165ºC                                   -64ºC 
 
(b) Temperature Distribution of Specimen center Model at 1s 

























-193ºC                                   -180.5ºC 
 
 






















-193ºC                                   -180.5ºC 
 
(d) Temperature Distribution of Specimen center Model at 3s 








熱伝達解析開始から 1s 後，10s 後の，解析モデルの長さおよび厚さ方向の中
央と厚さ方向表面における，σz，τyz, σyの幅(積層)方向分布を Figure 4.17(a)に示














10s 後の z 方向応力値は他の 90˚層と比較して低いのに対し，1s 後の z 方向応力
値は高い傾向にある，結果応力の増加速度は著しく速いと言える．これは 1 st90˚











(a) Analysis result of Thermal Stress for Center of Specimen (1s). 






















(b) Analysis result of Thermal Stress for Surface of Specimen (1s). 
































(c) Analysis result of Thermal Stress for Surface of Specimen (10s). 
































(d) Analysis result of Thermal Stress for Center of Specimen (10s) 


































各モデルにおける引張弾性率の比較を Figure 4.18(a), (b)に示す．(a)ではクラ
ック密度が 1 number/mm であり，(b)ではクラック密度が 2 number/mm である.
この結果から 1st90º 層にクラックが発生した場合最も弾性率が低下することが
わかった．今回は比較のために，小数点以下の有効桁数を無視して表示した． 
(a), (b)ともに 1st90º 層にのみクラックを設定したモデルの場合，他のモデル
と比較して最も弾性率が低下することから，クラックが解放された際に消費さ
れるエネルギーが最も大きくなるのは，1st90º 層にクラックが発生した場合で
あるといえる．そのため熱サイクル初期において，1st90º 層が他の 90º 層に比べ
冷却時にエネルギー解放率が大きくなるので母材の破壊に必要な臨界エネルギ
ーに達しやすくなるため，初期にクラックが増加しやすくなると考えられ，
































(b) Comparison of Elastic Modulus for FEM Models (2number/clack model). 
 
Figure 4.18 Comparison of Elastic Modulus for FEM Models. 
①  ②  ③  ④  ⑤ 
Model Number 


































素解析から, 試験片冷却開始直後の試験片表面での 1st90º における熱応力値
の急増が確認され，1st90ºで先行するクラック発生の原因と考えられる． 
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質疑応答 
角田先生 
Q 
一つの層内の温度勾配は考慮されているか? 
A 
今回の解析は，ある層と隣接層との温度勾配と発生する熱応力に着目したが，各層が同時
に同じ温度になるわけではなく同一層内においてもわずかに温度勾配が発生している． 
 
Q 
より細かく冷却開始直後の熱応力解析結果を出力するべきか? 
A 
今回，温度勾配の発生する代表例として 3s後の温度勾配の結果を出力した．冷却直後の温
度分布は解析的には出力可能だが，高橋先生からご指摘を頂いたように，実際の熱サイク
ル試験下では，冷却開始直後は試験片が気体の窒素の膜に覆われている．そのため冷却直
後の解析結果は，実験環境下での温度分布とは異なると考えたため冷却直後の温度勾配は
示さなかった． 
 
Q 
繊維と母材の熱特性の違いからミクロな損傷が発生するのではないか? 
A 
表面観察結果から，繊維と母材のはく離よりも，90º層が隣接層に拘束されることによって
発生する熱応力による損傷発生の方が支配的であることが確認されたため今回は，繊維と
母材の熱特性の違いからミクロな損傷には着目しなかった． 
 
 
高橋先生 
Q 
液体窒素に接触した直後は冷却が開始されないのではないか? 
A 
液体窒素と冷却対象との熱伝達率は，液体窒素と冷却対象の間に冷却直後に発生する気泡
の研究をしている Okuyama[20]らの文献を参考に決定した． 
 
Q 
層間はく離の評価はしていないのか? 
A 
曲げ負荷に対する損傷の影響を評価するためトランスバースクラック密度測定を損傷の定
量的評価としたが，層間はく離の評価も必要であると考える． 
 
Q 
線膨張係数の測定方法は? 
A 
TMAを用いて 40ºC～120ºCでの平均熱膨張係数を出力した． 
 
真鍋先生 
Q 
メカニズムの解明をしっかりと示せているのか? 
A 
発生した損傷とその損傷発生の原因となったと考えられる熱応力成分を各 90º層で示した． 
 
